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В настоящее время двухоболочковые планирующие парашюты (ДПП) находят достаточное широкое практическое при-
менение, в том числе для решения транспортных задач. Двухоболочковый парашют представляет собой мягкое крыло, 
форма которого поддерживается скоростным напором в потоке, и является сложнейшей аэроупругой системой.  Для 
определения аэродинамических характеристик такой системы необходимо привлечение методов нелинейной аэродина-
мики и нелинейной теории упругости, что обусловливает существенные вычислительные затруднения. В данной работе 
исследуются аэродинамические характеристики установившихся форм различных планирующих парашютов,  предложе-
на расчетно-экспериментальная  методика их расчета. Показано, что замена объемного профиля ДПП его срединной по-
верхностью позволяет получать результаты, правильно отражающие качественные эффекты отрывного и безотрывного 
обтекания. Это приводит к предположению, что такая замена возможна и для получения данных об основных закономер-
ностях обтекания парашютных крыльев конечного размаха. Данные по аэродинамическим характеристикам устано-
вившихся форм ДПП позволяют выявить закономерности их изменения в зависимости от раскройной формы парашюта, 
деформаций его поверхности, вызванных набегающим потоком или управляющими воздействиями. Для решения задачи 
об обтекании планирующего парашюта потоком воздуха используется метод дискретных вихрей с замкнутыми рамками, 
который позволяет вычислять аэродинамические характеристики парашютов. Рассматривается обтекание срединной по-
верхности установившейся формы двухоболочкового планирующего парашюта потоком идеальной несжимаемой жид-
кости. Проницаемость ткани парашюта не учитывается, т. к. верхнее и нижнее полотнища ДПП выполняются либо из 
слабо проницаемой, либо из непроницаемой ткани.  При отрывном обтекании аэродинамические коэффициенты опреде-
ляются путем усреднения по времени после расчета до его больших значений. Приводятся результаты расчетов. Показана 
возможность применения предложенной методики для расчета аэродинамических характеристик ДПП в диапазонах уг-
лов атаки до 10°и свыше 20° по упрощенной расчетной схеме с точностью около 10 %. В то же время выявлено, что с уве-
личением удлинения мягкого крыла важно учитывать его арочность для более точного определения аэродинамических 
характеристик. Предлагаемая методика может использоваться для оперативных оценок аэродинамических сил на этапе 
проектирования и при планировании трубного эксперимента. Полученные результаты могут оказаться полезными при 
проектировании ДПП, при постановке и проведении трубных экспериментов.  
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ВВЕДЕНИЕ  
В настоящее время двухоболочковые планирующие парашюты (ДПП) находят все более 
широкое применение при решении различных народнохозяйственных задач. Их возможности 
уже сейчас позволяют доставлять грузы весом до нескольких тонн на расстояние свыше 30 км и 
осуществлять их мягкую управляемую посадку.  
Известно большое количество экспериментальных работ, связанных с определением ди-
намических и аэродинамических характеристик ДПП, как, например, [1–5], а также многочис-
ленные исследования в области динамики ДПП с известными аэродинамическими характери-
стиками [6]. В то же время число работ в области расчетного определения аэродинамических 
характеристик ДПП ограничено, причем в основном решается задача об обтекании парашюта в 
плоской постановке. Это обусловлено тем, что ДПП представляет собой фактически мягкое 
крыло, форма которого поддерживается скоростным напором в потоке, и является сложнейшей 
аэроупругой системой.  Для точного определения характеристик такой системы необходимо 
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привлечение методов нелинейной аэродинамики и нелинейной теории упругости, что обуслов-
ливает существенные вычислительные затруднения. Важные исследования в этой области про-
водились в ЦАГИ им. Н.Е. Жуковского, НИИ Парашютостроения, МГУ, ВВИА им. 
проф. Н.Е. Жуковского (см., например, [7–9]) на основе вихревых методов. В 2001 г. одним из 
авторов статьи был предложен подход к моделированию двухоболочкового парашюта его сре-
динной поверхностью для анализа аэродинамических характеристик [10]. Подобный подход 
развит и подробно исследован в работе [11], в которой кроме аэродинамического нагружения 
рассматривается также задача формообразования парашюта. Настоящая статья посвящена раз-
работке на этой основе оперативной методики расчета аэродинамических характеристик ДПП с 
опорой на экспериментальные данные. 
В работе исследуются аэродинамические характеристики установившихся форм различ-
ных планирующих парашютов и выясняются некоторые особенности методики их расчета. 
Данные по аэродинамическим характеристикам установившихся форм ДПП позволяют выявить 
закономерности их изменения в зависимости от раскройной формы парашюта, деформаций его 
поверхности, вызванных набегающим потоком или управляющими воздействиями. Полученные 
результаты могут оказаться весьма полезными при проектировании ДПП, при постановке и 
проведении трубных экспериментов. 
МЕТОДИКА ИССЛЕДОВАНИЯ 
Для решения задачи об обтекании парашюта потоком воздуха используется метод дис-
кретных вихрей с замкнутыми рамками [12], с помощью которого достигнут прогресс в опреде-
лении аэродинамических характеристик парашютов. Если построить вихревую схему раскройной 
формы ДПП для метода дискретных вихрей с замкнутыми рамками, то она будет иметь вид, по-
казанный на рис. 1 (здесь показана упрощенная вихревая схема ДПП ПО-9). Из этого рисунка 
видно, что в задней части крыла рамки, моделирующие верхнюю и нижнюю поверхности пара-
шюта, находятся весьма близко друг к другу. При методических исследованиях, проведенных для 
плоских профилей, аналогичных профилям планирующих парашютов, было установлено, что для 
получения достоверных характеристик необходимо размещать не менее 30–40 дискретных вих-
рей (в трехмерном случае – рамок) по хорде на каждой поверхности (верхней и нижней) профи-
ля. Следовательно, при исследовании трехмерных нестационарных задач (особенно с учетом 
отрыва потока)  требуются большие затраты машинного времени и дополнительные меры по 
обеспечению устойчивости вычислительного процесса. Поэтому в данной работе принято до-
полнительное упрощение: вихревая схема строится для срединной поверхности планирующего 
парашюта (в общем случае деформированного), т. е. ДПП моделируется тонкой несущей по-
верхностью. Такая вихревая схема для  парашюта ПО-9 показана на рис. 2. 
Рис. 1. Вихревая схема планирующего парашюта 
Fig. 1. A vortex model of the paraglider 
Рис. 2. Вихревая схема для срединной поверхности 
планирующего парашюта 
Fig. 2. A vortex model for median surface of  the paraglider 
Косвенно подтверждают допустимость  такой замены  на этапе проектирования резуль-
таты, приведенные на  рис. 3 и 4, где сплошной линией показан результат расчета полной моде-
ли (рис. 1), а штриховой – для срединной поверхности (рис. 2). 
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Рис. 3. Аэродинамические характеристики профиля 
ДПП (сплошная линия) и его упрощенной модели 
(штриховая линия) при безотрывном плоскопараллель-
ном обтекании  
Fig. 3.  Aerodynamic characteristics of the TSP foil (solid 
line) and its simplified model (dashed line) at  attached  
plane-parallel flow 
Рис. 4. Аэродинамические характеристики профиля 
ДПП (сплошная линия) и его срединной поверхности 
(штриховая линия) при отрывном обтекании  
Fig. 4. Aerodynamic characteristics of the TSP foil  (solid 
line) and its median surface (dashed line) at separated flow 
Так, на рис. 3 показаны аэродинамические характеристики профиля ДПП и его средин-
ной поверхности при безотрывном плоскопараллельном обтекании. Видно, что погрешность 
определения коэффициентов подъемной силы cya и силы сопротивления cxa при замене профиля 
срединной поверхностью не превышает 5–7 %. Характер зависимости полностью сохранен, и 
все существенные эффекты могут быть выявлены.  
На рис. 4 представлены аналогичные зависимости для отрывного обтекания профиля и 
его срединной поверхности. Здесь погрешность определения аэродинамических характеристик 
профиля по упрощенной расчетной схеме не превышает 10–15 %.  
Таким образом, замена профиля ДПП его срединной поверхностью позволяет получать 
результаты, правильно отражающие качественные эффекты отрывного и безотрывного обтека-
ния. Это приводит к предположению, что такая замена возможна и для получения данных об 
основных закономерностях обтекания парашютных крыльев конечного размаха. 
Итак, будем рассматривать обтекание срединной поверхности установившейся формы 
двухоболочкового планирующего парашюта потоком идеальной несжимаемой жидкости. Про-
ницаемость ткани парашюта не учитывается, т. к. верхнее и нижнее полотнища ДПП выполня-
ются либо из слабопроницаемой, либо из непроницаемой ткани, так что на первом этапе иссле-
дований их проницаемостью можно пренебречь (впрочем, в случае необходимости она учиты-
вается путем хорошо известных модификаций граничных условий задачи [13]). При отрывном 
обтекании аэродинамические коэффициенты определяются путем усреднения по времени после 
расчета до его больших значений.  
РЕЗУЛЬТАТЫ ИССЛЕДОВАНИЙ 
Рассматривался парашют типа ПО-9, для которого существуют достаточно обширные 
экспериментальные данные ЦАГИ1, а также различные масштабные модели парашютных кры-
1  Исследование парашютного крыла в аэродинамической трубе Т-101 ЦАГИ. НТО ЦАГИ № 3415. М.: ЦАГИ, 
1976. 76 с. 
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льев, экспериментально определенные аэродинамические характеристики которых приводятся 
в подробном отчете по итогам трубных испытаний [1]. 
В связи с тем, что расчеты проводились как для безотрывного, так и для отрывного обте-
кания, кажется целесообразным остановиться здесь на способе выбора такого параметра, как 
«радиус вихря». Как известно, под «радиусом вихря» в трехмерных задачах метода дискретных 
вихрей понимают минимальное расстояние от вихревого отрезка, на котором он еще оказывает 
влияние. Если некоторая точка находится на меньшем расстоянии от вихревого отрезка, то счи-
тается, что он не индуцирует в ней никакой скорости. Хотя «радиус вихря» может существенно 
влиять на численные значения аэродинамических характеристик (особенно при отрывном обте-
кании, когда от его величины  зависит форма свободной вихревой пелены вследствие образова-
ния обширных зон распределенной завихренности рядом с несущей поверхностью), способы 
выбора этой величины и их обоснование для трехмерных задач практически не освещены в ли-
тературе. В данном случае, когда делается попытка расчета аэродинамических характеристик 
ДПП в трехмерной постановке, эту проблему стоит рассмотреть подробнее. 
Способ выбора величины «радиуса вихря» в настоящей работе иллюстрируется рис. 5 и 6. 
На них изображены зависимости расчетных значений аэродинамических коэффициентов сопро-
тивления и подъемной силы (cxa, cya) парашюта ПО-9 от радиуса вихря rv при безотрывном и от-
рывном обтекании. Хорошо видно, что при безотрывном обтекании (сплошные линии на рисун-
ках) коэффициенты cxa, cya почти не зависят от величины rv, при отрывном же обтекании суще-
ствует некоторое значение rv, которому соответствует их резкий скачок. В ходе методических 
исследований было установлено, что чаще всего этот скачок соответствует моменту, когда rv ста-
новится меньше половины минимального размера вихревой рамки на несущей поверхности. Та-
ким образом, можно выделить «критическое» значение величины  rv* , вне небольшой окрестно-
сти которого зависимость аэродинамических характеристик от «радиуса вихря» невелика. 
Рис. 5. Зависимость коэффициента сопротивления пара-
шюта ПО-9 от радиуса вихря rv при безотрывном 
(сплошная линия) и отрывном (штриховая линия)  обте-
кании  
Fig. 5. Dependence of the drag coefficient of PO-9 paraglider 
on rv vortex radius at attached flow (solid line) and at sepa-
rated flow (dashed line) 
Рис. 6. Зависимость коэффициента подъемной силы 
парашюта ПО-9 от радиуса вихря rv при безотрывном 
(сплошная линия) и отрывном (штриховая линия)  обте-
кании  
Fig. 6. Dependence of the lift coefficient of PO-9 paraglider 
on  rv vortex radius at attached  flow (solid line) and  at sep-
arated flow (dashed line) 
Кроме того, из рис. 5, 6  хорошо видно, что для значений  r rv v *   величины коэффици-
ентов cxa, cya при наличии и отсутствии отрыва близки (для cya разница не превышает 15 %), в 
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то время как при  r rv v *  (на этих рисунках * 0,035vr  ) различие между этими коэффициента-
ми весьма существенно. Можно предположить, что  при больших значениях величины rv  осла-
бевает взаимное влияние вихревых отрезков пелены друг на друга и вихревую систему объекта, 
вследствие чего нагрузки на него оказываются слабо зависящими от формы пелены и прибли-
жаются к таковым в случае безотрывного обтекания. Поэтому в данной работе считалось, что 
при отрывном обтекании «радиус вихря» должен быть r rv v * , причем в достаточной мере
удален от «критического значения» rv* .
На рис. 7 и 8 показаны результаты расчетов аэродинамических характеристик полужест-
кой модели парашютного крыла (поверхности изготовлены из малопроницаемой ткани, нервю-
ры  – из дюралюминия) в сравнении с экспериментом [1] (величина угла атаки ДПП в потоке 
при замене парашютного крыла его срединной поверхностью определялась согласно схеме, по-
казанной на рис. 9). 
Из рис. 7 видно, что коэффициент подъемной силы модели, рассчитанный согласно дан-
ной методике, очень мало отличается от эксперимента для малых углов атаки ( 10 ). При 
больших значениях   различие между расчетными и экспериментальными данными нарастает. 
Когда угол атаки достигает значений 20 , то, как следует из того же рисунка, неплохое сов-
падение дает расчет по схеме отрывного обтекания (отрыв в районе максимальной кривизны 
крыла). Область значений угла атаки  2010   является переходной, и для определения 
аэродинамических характеристик здесь возможно использование моделей, позволяющих опре-
делить место отрыва потока с поверхности крыла, как, например, описанных в [14, 15].  
Часть разницы аэродинамических характеристик может быть отнесена на счет сопротив-
ления стропной системы парашюта. Тем не менее расчетная и экспериментальная кривые прак-
тически эквидистантны в рассматриваемом диапазоне углов атаки, и, значит, имея всего одну 
экспериментальную точку, можно внести в результаты расчета нужные поправки. Кроме того, 
на этапе первоначального проектирования конструктору часто необходимо знать лишь каче-
ственные данные, которые позволяет получить описываемая методика. 
Рис. 7. Расчетные и экспериментальные значения коэф-
фициента подъемной силы полужесткой модели пара-
шютного крыла   
Fig. 7. Computed and experimental values of the lift coeffi-
cient of a semi-rigid model of the paraglider wing 
Рис. 8. Расчетные и экспериментальные значения коэф-
фициента сопротивления полужесткой модели пара-
шютного крыла   
Fig. 8. Computed and experimental values of the drag coef-
ficient of a semi-rigid model of the paraglider wing 
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Рис. 9. Определение угла атаки при замене парашютного крыла его срединной поверхностью 
Fig. 9.  Determination of the angle of attack while changing a paraglider  wing by its median surface 
С помощью предложенной методики проводился расчет мягких парашютных крыльев. 
При этом применялась расчетная схема срединной поверхности раскройной формы парашюта, 
как и в предыдущих случаях. На рис. 10 показана расчетная зависимость коэффициента подъ-
емной силы мягкой модели парашютного крыла малого удлинения ( 0,94)   в сравнении с 
экспериментом [1]. Видно удовлетворительное согласование с результатами эксперимента вне 
переходной области углов атаки (  2010  ). На рис. 11 показаны расчетные зависимости 
коэффициента подъемной силы планирующего парашюта ПО-9 (удлинение  1, 24)   в сравне-
нии с экспериментальными данными ЦАГИ1. 
Рис. 10. Расчетные и экспериментальные зависимости 
коэффициента подъемной силы мягкой модели пара-
шютного крыла 
Fig. 10. Computed and experimental dependences of the lift 
coefficient on a flexible model of the paraglider wing 
Рис. 11. Расчетные и экспериментальные зависимости 
коэффициента подъемной силы планирующего пара-
шюта ПО-9 
Fig. 11. Computed and experimental dependences of the lift 
coefficient of PO-9 paraglider wing 
Видно, что в данном случае предлагаемая методика дает завышенные результаты как 
при расчете по отрывной, так и по безотрывной схеме обтекания, чего не наблюдалось у 
мягкого крыла меньшего удлинения. Это можно объяснить тем, что с увеличением масшта-
1  Исследование парашютного крыла в аэродинамической трубе Т-101 ЦАГИ. НТО ЦАГИ № 3415. М.: ЦАГИ, 
1976. 76 с. 
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бов мягкого крыла влияние его деформации в потоке на аэродинамические характеристики 
повышается. В качестве примера деформаций можно указать арочность, которую приобре-
тает парашют в потоке. Стрела прогиба такой арки достигает 15–20 % первоначального раз-
маха парашюта, при этом несколько уменьшаются его несущие свойства. Отметим, что экс-
периментальная и расчетная кривые являются практически эквидистантными. Это позволяет 
по результатам одного эксперимента сделать поправку расчетных характеристик и сокра-
тить число испытаний. 
ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
В работе описаны расчетная методика и результаты исследований аэродинамических ха-
рактеристик установившихся форм различных планирующих парашютов. Данные по аэродина-
мическим характеристикам установившихся форм ДПП позволяют выявить закономерности их 
изменения в зависимости от раскройной формы парашюта, деформаций его поверхности, вы-
званных набегающим потоком или управляющими воздействиями. Результаты расчетов под-
тверждены экспериментальными данными. 
Показана возможность применения предложенной методики для расчета аэродинамиче-
ских характеристик ДПП в диапазонах углов атаки 10 и 20  по упрощенной расчетной 
схеме с точностью около 10 %. В то же время выявлено, что с увеличением удлинения мягкого 
крыла важно учитывать его арочность для более точного определения аэродинамических харак-
теристик. 
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ABSTRACT 
Currently, two-shell paragliders (TSP) find a sufficiently wide application, including the solution of transport problems. A two-shell 
paraglider is a soft wing, the form of which is supported by the high-speed pressure in the stream and it is a complex aeroelastic 
system. To determine the aerodynamic characteristics of such system the use of nonlinear aerodynamics and nonlinear theory of 
elasticity methods is required, it causes the significant computational difficulties. This paper studies the aerodynamic characteristics 
of various steady-state shapes of gliding parachutes, the calculation-experimental method of their calculation is proposed. It is 
shown that the replacement of the volumetric profile of TSP median surface allows to receive the results which correctly reflect the 
qualitative effects of stalled and attached flows. It leads to the assumption that such replacement was possible for obtaining data 
about the main patterns of parachute finite wings span flow. The aerodynamic characteristics data of TSP steady-state shapes allow 
to identify the regularities of their changes depending on parachute cutting shape, the deformations of its surface caused by the in-
coming flow or control actions. To solve the problem of gliding parachute stall, with a stream of air, the discrete vortex method 
with closed frameworks is used. This method allows to calculate the aerodynamic characteristics of parachutes. The middle surface 
airflow of TSP steady-state shape with the flow of an ideal incompressible fluid is examined. The parachute fabric permeability is 
not considered because the upper and lower TSP cloth is either made of low permeable or impermeable fabric. The stalled aerody-
namic coefficients are determined by time averaging after calculations up to its larger values. The results of the calculations are 
given. The possibility of application the proposed methodology for calculation of TSP aerodynamic characteristics in the range of 
angles of attack to 10° and over 20° for the simplified calculation scheme with accuracy 10% is shown. At the same time, it is re-
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vealed that with the increase of soft wing elongation, it is important to consider its main surface curvature for more precise aerody-
namic characteristics definition. The proposed methodology can be used for rapid assessments of aerodynamic forces at the design 
stage and in planning tube experiment. The obtained results can be useful in TSP design during the performance of the tube exper-
iments. 
Key words: aerodynamics, parachute, two-shell paraglider, the discrete vortex method. 
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